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Решение задачи промышленного освоения Луны обусловливает 
упреждающее развитие средств обеспечения связью и навигацией мобильных 
транспортных средств на поверхности Луны. 
Осуществление многочисленных посещений Луны позволило создать с 
десяток моделей гравитационного поля Луны и модель фигуры Луны с 
точностью +/-10 м. Определился парк потребителей – это лунные подвижные 
станции. На данном этапе освоения Луны космические аппараты (КА) 
обслуживаются земными средствами. 
Аналогичная ситуация наблюдалась в 60-е годы прошлого столетия с 
созданием спутникового навигационно-связного обеспечения атомных 
подводных лодок. Решение этой важнейшей проблемы было осуществлено 
созданием спутниковой навигационно-связной системы (СНСС) «Циклон», а 
затем «Цикада». 
СНСС «Циклон» обеспечивала определение широты и долготы 
корабля.  Третья координата – радиус-вектор корабля – рассчитывался по 
формулам геоида. 
После создания первых СНСС велись исследования по повышению 
точности: 
- была внедрена оптимальная схема радиоконтроля орбит; 
- разработана высокоточная аналитическая теория движения и т. д. 
В рамках навигационных систем были созданы опорные геодезические 
сети. 
Для лунных условий, когда требуется построить селенодезическую 
опорную сеть и обеспечить точность навигационных определений не хуже 
100 м можно привлечь один навигационно-связной искусственный спутник и 
сеть лунных измерительных станций, расположенных по возможности 
равноточно по всей поверхности Луны. Развертывание сети можно начинать 
5 
 
с одной станции. На рисунке 3.1 представлена схема навигационного 
обеспечения на Луне.  
Опыт эксплуатации навигационных систем показал, что проблемой 
является передача траекторных измерений с измерительных станций в центр 
управления. Проведение исследования информационных свойств 
навигационных систем показало, что для оценки точности орбиты можно 
использовать невязки по долготе и широте контрольных навигационных 
пунктов (КНП), своего рода обобщенных измерений. Разработке 
методологии использования этих невязок в целях радиоконтроля орбиты и 
одновременном сокращении передаваемой по линиям связи траекторной 
информации и посвящена настоящая диссертационная работа. 
Спутниковые системы информационно-навигационного обеспечения 
потребителей в зоне Луны предназначены для создания необходимых 
условий эффективного изучения и освоения Луны в части 
телекоммуникационного и навигационного обеспечения процессов 
управления полетом лунных автоматических аппаратов и пилотируемых 
экспедиционных комплексов, координатно-временной привязки результатов 
космических исследований и экспериментов, координатно-временного и 
информационного обеспечения функционирования членов экспедиций и 
персонала постоянно действующих баз на поверхности Луны. 
Таким образом, с большей вероятностью начало навигационного 
обеспечения Луны начнется с создания навигационно-связного космического 
аппарата (системы) на высоте 100-200 км (что соответствует КА в земных 
условиях  1000-1500 км). 
В практической реализации наиболее приемлемой является 
спутниковая навигационная система (СНС) первого поколения. Основным 
методом навигации в этой системе является доплеровский. Для глобального 
охвата поверхности Земли достаточно четырех космических аппаратов на 
высоте 1000 км. Такая система обеспечивает определение двух координат 
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потребителя (φn, λn) за шестиминутный интервал времени. Третья 
координата rn вычисляется из формы геоида. Для радиоконтроля орбиты в 
такой СНС достаточно иметь один наземный измерительный пункт, 
расположенный на середине широты (φ≈450). За счет вращения Земли вокруг 
своей оси наземный измерительный пункт принимает всевозможные 
положения относительно плоскости орбиты и тем самым обеспечивает 
оптимальные условия для определения элементов орбиты.  
Применим спутниковую навигационную систему первого поколения к 
Луне. При высоте орбиты спутника на Луне равной 100-150 км и  высоте 
орбиты спутника на Земле – 1000-2000 км доплеровские методы навигации 
будут практически равноточны, будут совпадать и периоды обращения 
спутников, а значит и длительность навигационного сеанса. Поэтому 
методики оценки точности навигации в земных условиях можно применять и 
при оценке точности навигации в лунных условиях.  
Цель диссертационной работы – разработка концепции радикального 
сокращения результатов траекторных измерений в лунных системах 
навигации на основании анализа известных способов сжатия: 
- полиномиальное усреднение; 
- сжатие всего сеанса измерений; 
- использование невязок координат контрольных навигационных 
пунктов, 
с применением метода подобия для обоснования основных параметров 
орбиты навигационно-связных ИСЛ. 
При достигнутом уровне развития техники точность навигационных 
систем обусловлена погрешностями эфемеридной информации. В этой связи 
при проектировании навигационных систем закладываются характеристики 
аппаратуры и разрабатываются программы решения навигационных задач, 
позволяющие производить повышение точности навигационных 
определений за счѐт повышения точности эфемерид КА. 
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Траекторные измерения как новое научно-техническое направление 
исследований возникли в практике летных испытаний различных систем и 
летательных объектов. Под ними понимается процесс измерения первичных 
параметров положения, движения объекта и обработки полученных данных 
для определения траектории полета объекта на интервале измерений с 
прогнозированием, по возможности, его последующего движения на 
некотором отрезке времени. 
При определении движения КА в качестве измеряемых различных 
типов первичных параметров могут быть использованы: расстояния от КА до 
измерительных пунктов (дальности); разности дальностей; производные от 
дальностей по времени (радиальные скорости); углы, определяющие 
направление измерительный пункт – КА (углы визирования); углы между 
направлениями от КА на два известных пункта (звезду, планету, заданный 
пункт на Земле и т.п.) и другие величины. 
Как известно, средства измерения имеют зоны высокой и низкой 
точности, а также подвержены сбоям, что неблагоприятно сказывается на 
точности конечных результатов обработки. Поэтому для повышения 
точности и достоверности результатов измерения дублируются,    вследствие   
чего   возникает   временная   и пространственная избыточность траекторной 
информации. 
Временная избыточность связана с высокой частотой получения 
первичных координат объекта от одного измерительного средства. 
Пространственная   избыточность   возникает   в   результате 
многократного дублирования измерений различными средствами. 
Из-за большой избыточности информации, поступающей от 
измерительных систем, данные измерений перед выдачей в линию связи или 
блок памяти ЦВМ целесообразно объединить в группы и усреднить. Замена 
группы измерений несколькими числами, выдаваемыми с меньшей 
погрешностью, чем каждое отдельное измерение, позволяет значительно 
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снизить требования к объему обрабатываемой в ЦВМ информации и 
пропускной способности линии связи и удешевить связную аппаратуру. 
Учѐт тонкой структуры гравитационного поля Земли приводит к 
увеличению доли влияния условий радиоконтроля орбит, методических 
погрешностей расчѐта параметров движения на точность расчѐта 
эфемеридной информации. Гравитационные аномалии в уравнениях 
движения навигационных ИСЛ резко увеличивают время решения задач по 
уточнению и прогнозированию параметров орбит, что приводит к старению 
эфемеридной информации и, соответственно, к понижению еѐ точности. 
Большой практический интерес представляет отыскание  
информационных резервов навигационной системы и разработка 
методологии по их использованию.  
В навигационной системе первого поколения для контроля в основном 
точности эфемеридной информации имеется хорошо территориально 
разнесѐнная сеть КНП, оснащѐнных навигационной аппаратурой. Основной 
функцией этих пунктов является проведение обсерваций и выдача их 
результатов в сектор управления навигационной системы. Результатами 
навигационных определений контрольных пунктов являются невязки между 
определѐнными и известными широтой     и долготой    пункта. 
Полученные невязки несут информацию о погрешностях эфемерид КА и 
могут быть использованы как обобщѐнные измерения для уточнения 
начальных условий движения. Для использования полученной с 
контрольного пункта информации в целях уточнения начальных условий 
движения достаточно вывести частные производные от погрешностей 
обсервации по элементам орбиты. 
Первый этап освоения Луны потребует от лунной информационно-
навигационной обеспечивающей системы максимальной автономности, 
выражающейся для цели данной работы в том, что на Луне будет 
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отсутствовать баллистический центр (БЦ). Решение основных задач 
оперативного баллистического обеспечения - предварительная обработка и 
сжатие траекторных измерений, определение орбиты и измерение эфемерид 
искусственных спутников Луны (ИСЛ) – будет осуществляться в бортовой 
цифровой вычислительной машине (БЦВМ) ИСЛ. Единственным элементом 
навигационного обеспечения для ИСЛ на 1 этапе освоения Луны будут КНП. 
Для уточнения координат этих пунктов потребуется наблюдение за полетом 
первых ИСЛ с различными высотами и наклонениями уже после размещения 
этих КНП. 
На втором этапе освоения Луны в лунной информационно-
навигационной обеспечивающей системе появится БЦ, соединенный с 
помощью линий связи со всеми КНП. Необходимость в БЦ возникнет в связи 
с расширением и усложнением орбитальной группировки при увеличении 
потребителей лунной информационно-навигационной обеспечивающей 
системы на поверхности Луны. 
Работа состоит из трех частей. В первой части дается обоснование 
использования спутниковых навигационных систем 1 поколения на Луне по 
аналогии с применением этой системы в земных условиях. Раскрываются 
основы теории спутниковой навигации применительно к спутниковым 
системам навигации 1 поколения. Представлена история создания и 
функционирование спутниковых навигационных систем 1 поколения на 
Земле. Показаны условия движения космического аппарата на Луне. 
Приведен сравнительный анализ параметров движения космического 
аппарата на Земле и Луне с использованием теорем теории подобия. 
Вторая часть работы посвящена описанию методов сжатия траекторных 
измерений. Представлено три метода сжатия траекторных измерений – 
полиномиальное усреднение, метод сжатия всего сеанса измерений и метод 
невязок координат контрольных навигационных пунктов. Описание методов 
приведено в аналитическом виде. 
10 
 
Третья часть работы раскрывает организационно-технические аспекты 
навигационно-связного обеспечения потребителей на поверхности Луны, в 
котором основным методом сжатия траекторных измерений выступает метод 
невязок координат контрольных навигационных пунктов. 





1 Единственным потребителем в лунной спутниковой навигационной 
системе первоначально будут лунные подвижные станции. Посещаемые 
Луну и окололунное пространство космические аппараты будут 
обслуживаться земными станциями радиоконтроля орбиты, а в перспективе 
при создании опорной селенодезической системы и лунными станциями 
радиоконтроля орбиты. 
2 Для уменьшения и отбраковки траекторных измерений можно 
предложить три способа сжатия траекторных измерений: 
- полиномиальное усреднение (метод универсален, однако требует 
участия человека); 
- метод сжатия всего траекторного сеанса, разработанный сотрудником 
НПО ПМ Б. И. Сухих (применим только для навигационных орбит); 
- метод использования результатов навигационных невязок широты и 
долготы КНП (как и предыдущий метод разработан для применения в 
спутниковых навигационных системах 1 поколения, но более компактный).  
Число выдаваемых параметров во втором методе равно шести, а в 
третьем – двум. 
Для решения поставленной цели выбора концепции радикального 
сокращения объема передаваемой траекторной информации следует 
использовать два метода: 
- метод Б. И. Сухих для сжатия всего сеанса тракекторных измерений и 
отбраковки аномальных измерений; 
- метод определения невязок навигационных определений по 
полученным параметрам функций сжатия Б. И. Сухих с результатом 
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 ПРИЛОЖЕНИЕ А 
 
Таблица А.1 - Характеристики навигационных спутников первого поколения 
№ Наименование «Циклон» «Циклон-Б» «Цикада» «Надежда» 
1 Решаемые задачи (% на витке) 
– навигация (доплеровская) 
– навигация (угл.-дальном.) 
– связь 

























2 Точность определения 
местоположения, м 
– по навигационному сигналу 





















3 Ресурс, лет 0,5 1,0 2,0 2,0 
4 Масса, кг 850 850 850 850 
5 Энергопотребление, Вт 100 100 100 100 
6 Дата первого запуска 23.11.1967 26.12.1974 15.12.1976 30.06.1982 






















Таблица Б.1 - Результаты обработки и сжатия реальных измерений 
радиальной скорости на суточном интервале времени для ИСЗ со средней 
высотой полета 700 км 
ИП Виток ,0t сек ,0D км , км/сек 
310  210  ,D м/сек 
1 2302 9151,386 1279,91 7,00256 0,879 1,8697 4,79 
1 2303 15196,827 1103,75 6,92758 -3,180 1,8098 4,54 
2 2304 21282,152 1463,86 6,98249 -0,061 1,8755 -4,85 
2 2306 33405,597 1391,71 6,82456 -3,237 1,7582 -5,35 
3 2306 33148,304 1158,57 7,01581 -0,587 1,8339 -2,00 
2 2307 39567,002 1886,10 6,65448 -1,836 1,8158 -6,44 
3 2307 39193,584 868,03 6,96259 -2,756 1,7963 -2,83 
1 2308 46293,272 852,73 6,91608 -0,469 1,7499 4,78 
2 2308 45749,441 1794,82 6,67453 -1,116 1,7138 -5,27 
3 2308 45318,492 1736,46 6,72006 -4,305 1,6987 -2,38 
1 2309 52318,784 1703,37 6,86419 -3,360 1,7332 4,20 
3 2309 51505,165 2149,95 6,54548 1,221 1,8408 -2,63 
2 2310 57873,174 787,18 6,97535 -2,401 1,9104 -3,59 
2 2311 63973,493 1887,90 6,85561 -4,064 1,8290 -4,73 
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